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基于能量与动量矩指标的两次“推 －滑”离轨制导方法

邹　毅，张洪波，汤国建
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：对航天器在有限推力作用下的“推－滑 －推 －滑”离轨轨道制导问题进行了研究。将再入接口
条件转化为能量与动量矩指标，基于该指标得出了单次“推 －滑”的临界地心距，分析了其对离轨策略的影
响；推导了有推力作用时飞行器能量与动量矩的相对变化规律，通过使飞行器的能量与动量矩以同样的相对

速度减小的方法，导出了制导方程；得到了首次制动时推力方向始终与速度方向相反，二次制动根据制导方

程进行导引的轨道形式；对不同高度与不同再入接口条件的离轨问题进行了数值仿真。仿真结果表明，该方

法计算量小，可有效解决单次“推－滑”无法实现的离轨制导问题。
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　　离轨制动是指在轨航天器在推力作用下的减
速飞行过程。对于制动发动机可重复开关的情

况，航天器应在发动机最后一次工作结束后，能自

由飞行至再入接口并获得预定的再入接口条

件［１－４］。在大气层外的离轨轨道根据受力不同，

可分为发动机开机时的制动段和发动机关机时的

自由滑行段。

离轨制动问题普遍存在于返回式卫星、行星

探测器、载人飞船、航天飞机等多种航天器的各类

返回任务中［５－７］，与之相关的轨道优化、制导与控

制技术是关键技术。美国的天基 ＣＡＶ计划与欧
空局的 ＩＸＶ计划均将其列为重要的技术研究与
验证内容［８－９］。

离轨问题的早期研究对象主要是低升阻比飞

行器，采用冲量式制动，根据不同的再入接口条件

与目标函数，求解单冲量［１０－１１］与多冲量［１２－１３］最

优离轨问题。这类飞行器的再入接口条件通常是

地心距和速度倾角，文献［１４－１５］通过分析飞行
器在大气层内应满足的约束条件，反推出再入接

口条件的取值范围；其中，文献［１４］给最优离轨
问题下的定义是：给定一条初始轨道，一个着陆点

位置，以及大气层内的飞行过程约束（热流、过

载、动压等），求解离轨制动所需的最小冲量值；

文献［１５］以天基 ＣＡＶ为研究对象，沿用低升阻
比飞行器的研究方法，在折衷考虑离轨燃料和大

气层内飞行特性的基础上，得出再入点速度倾角

的最佳取值范围应为［－５°，－１．５°］。
文献［１６］针对采用有限推力制动的载人飞
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船，在给定制动角的前提下，分别研究了按等视速

度、按等速度倾角与按时间关机的三种关机方程；

这种方法简单，有一定的可靠性，适用于飞船这类

半弹道式再入的飞行器，但精度易受外界扰动的

影响。

文献［２－４］以大升阻比飞行器为研究对象，
将再入接口条件取为地心距、速度和速度倾角，采

用有限推力离轨制动方式，研究了单次“推 －滑”
和多次“推 －滑”的离轨制动问题。其核心思想
是借鉴火箭上升段制导思路［１７－１９］，提出了“自主

式离轨制导”的概念：通过推导制动段的状态变

量与协态变量的解析解，用快速多重打靶法来实

现推力角的实时计算。这种方法的优势在于可以

不依靠地面控制站进行自主离轨，能大大提高在

轨飞行器的快速响应能力，但该方法计算过程复

杂，实际效果有待实践检验。

本文以近地轨道上运行的升力式再入飞行器

为研究对象，把位置和速度偏差形式的再入接口

条件转换为能量与动量矩的约束指标，通过将能

量与动量矩差值等效消减至零的思路，给出了一

种新的离轨制导方法；针对轨道高度大于临界高

度的情况，考虑到单冲量制动和基于速度增益制

导方法的单次“推－滑”均不可行，需要将离轨轨
道规划为“推－滑－推－滑”的形式。

１　运动方程

升力式再入飞行器在大气层内的横向机动能

力很强，不需要通过改变轨道面来获得所需的横

程，因此在离轨制动过程中只考虑平面内的运动

问题。描述飞行器运动状态的变量包括速度大小

ｖ、当地速度倾角γ、地心距ｒ和航程角 θ。离轨运
动方程可表示为：

ｄｖ
ｄｔ＝
Ｔｃｏｓα
ｍ －μ

ｒ２
ｓｉｎγ

ｄγ
ｄｔ＝

Ｔｓｉｎα
ｍｖ－

μ
ｖｒ２
ｃｏｓγ＋ｖｒｃｏｓγ

ｄｒ
ｄｔ＝ｖｓｉｎγ

ｄθ
ｄｔ＝
ｖｃｏｓγ
ｒ

ｄｍ
ｄｔ＝－

Ｔ
Ｖ



















ｅ

（１）

式中，ｍ为飞行器质量，μ为地球引力常数；
Ｔ为发动机推力，Ｖｅ为发动机有效排气速度，两者
皆为常量；α为推力方向与速度方向的夹角，假定
推力方向与飞行器体轴重合，则对于平面变轨问

题，α即为攻角。

２　再入接口条件对离轨策略的影响

如图 １所示，再入接口取为大气边界环面在
轨道平面内的投影，可用地心距为 ｒｅ的圆来表
示。在初始轨道上任一点 Ｏ对飞行器施加冲量
Δｖ进行离轨制动。当 ｒｅ给定时，再入接口条件
可以转化为用单位质量能量 Ｅｅ与单位质量动量
矩Ｈｅ的大小来表示：

Ｅｅ＝
ｖ２ｅ
２－

μ
ｒｅ

（２）

Ｈｅ＝ｒｅｖｅｃｏｓγｅ （３）

图１　单冲量离轨示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｉｎｇｌｅｉｍｐｕｌｓｅｄｅｏｒｂｉｔ

由图 １可知，飞行器在 Ｏ点的速度为 ｖ０，冲
量式变轨后，速度和速度倾角分别为ｖ１和γ１。由
能量守恒和动量矩守恒可知，为了满足再入接口

条件，飞行器变轨后在Ｏ点的速度应为：

ｖ１＝
２μ
ｒ１
＋２Ｅ

槡 ｅ （４）

根据动量矩守恒，可由上式求得，变轨后的飞

行器在Ｏ点的速度倾角应为：

ｃｏｓγ１＝
Ｈｅ

ｒ１
２μ
ｒ１
＋２Ｅ

槡 ｅ

（５）

由当地速度倾角的定义可知，γ１∈ －π２，
π[ ]２ ，

即ｃｏｓγ１∈ ０，[ ]１，则有如下的方程：

ｒ２１＋
μ
Ｅｅ
ｒ１－
Ｈ２ｅ
２Ｅｅ
≤０ （６）

注意到，用来表示再入接口条件的单位质量

能量Ｅｅ＜０，则求解不等式方程（６）可得：

　ｒ１∈
μ－ μ２＋２ＥｅＨ

２
槡 ｅ

２Ｅｅ
，
μ＋ μ２＋２ＥｅＨ

２
槡 ｅ

２Ｅ[ ]
ｅ

（７）

式（７）对应单冲量满足再入接口条件的地心
距上下界，下界的值通常小于再入高度，主要考虑

地心距的上界，令：

ｒｃ＝
μ＋ μ２＋２ＥｅＨ

２
槡 ｅ

２Ｅｅ
（８）

式中ｒｃ为临界地心距，当离轨点的轨道半径

·７４·
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大于临界地心距时，飞行器至少需要两次以上的

冲量才能满足再入接口条件。由 ｒｃ的表达式可
知，临界地心距的取值只与再入接口条件有关。

对于有限推力离轨制导问题，通常采用速度

增益制导算法来求解，其中需要速度与增益速度

的计算也是以冲量式制动为假设前提的，会遇到

与冲量式制动相同的问题［２０］。因此，当飞行器的

轨道高度大于临界高度时，为满足再入接口条件，

需要考虑发动机多次开关机的情况。

３　离轨轨道制导方法

３．１　连续推力作用下的能量与动量矩特性

根据轨道力学中能量与动量矩的表达式，并

结合式（１）可得：
ｄＥ
ｄｔ＝ｖ

ｖ＋μ
ｒ２
ｒ＝Ｔｖｃｏｓαｍ （９）

ｄＨ
ｄｔ＝

Ｔｒｃｏｓα＋( )γ
ｍ （１０）

由式（９）、式（１０）可知：

（１）推力沿径向施加时（α＝±π２），能量 Ｅ

保持不变；

（２）推力沿周向施加时（α＝π），能量 Ｅ减小
的速度最快；

（３）推力方向与速度方向垂直时（α＝±π２－

γ），动量矩Ｈ保持不变；
（４）推力沿反切向施加时（α＝π－γ），动量

矩Ｈ减小的速度最快。
而在推力作用下，飞行器单位质量能量与动

量矩的相对变化关系为：

ｄＥ
ｄＨ＝

ｖｃｏｓα
ｒｃｏｓ（α＋γ）

（１１）

３．２　基于能量与动量矩指标的制导律

设离轨轨道上任一点的能量与动量矩分别为

Ｅ和 Ｈ，则其与再入接口条件的差值分别为：ΔＥ
＝Ｅ－Ｅｅ，ΔＨ＝Ｈ－Ｈｅ。基于能量和动量矩指标
的离轨轨道制导方法的核心思想就是使得 ΔＥ与
ΔＨ同时趋于零，从而满足再入接口条件，即：

ｆ（ｔ）＝ΔＥ／ΔＨｄＥ／ｄＨ１ （１２）

ｆ（ｔ）称为特征函数。式（１１）代入式（１２）
可得：

ｆ（ｔ）＝ΔＥ
ΔＨ
·
ｒｃｏｓα＋( )γ
ｖｃｏｓα

＝１ （１３）

由（１３）式解出α，即可得制导律：

α＝ａｒｃｔａｎ
ｃｏｓγ－ｖΔＨｒΔＥ
ｓｉｎ







γ

（１４）

式（１３）、（１４）的导引结果可以使 ΔＥ与 ΔＨ
以同样的相对速度增大或减小，若增大则制导失

败，因此需要对式（１４）进行讨论，以确定制导律
的适用范围。

由式（９）、式（１０）可知，当 α的取值在二、三
象限时，能量和动量矩才会减小，即若 α
π
２，( ]π∪ －π２，－( ]π时，制导律失效。
令ｇ（ｔ）ｃｏｓγ－ｖΔＨｒΔＥ

。对于近地轨道来说，

离轨下降过程中γ的值通常较小，因此 ｓｉｎγ的量

级较小，若 ｇ（ｔ）的值较大，会使得 α→π２。由

３．１节的讨论可知，此时Ｅ和Ｈ的变化率很小，容
易造成制导律失效；因此，在制导之前，需要对离

轨轨道进行规划。

４　离轨轨道规划

对轨道高度大于临界高度的情况，在首次离

轨制动过程中，ｆ（ｔ）≠１，不满足式（１２）。结合制
导律（１４）和能量与动量矩相对变化特性，为了实
现制导目标，对离轨轨道作出如下规划：

（１）离轨过程设计为“推 －滑 －推 －滑”轨
道，即离轨轨道可划分为两次“推－滑”段；

（２）首次“推－滑”段攻角设计为定值；
（３）二次“推 －滑”段攻角可变，采用基于能

量与动量矩指标的制导方法进行导引。

４．１　首次“推－滑”段

“推”与“滑”分别指的是发动机开机的制动

过程与发动机关机的自由飞行过程。

首次制动的目标是使飞行器快速离轨，并使

得式（１２）在首次自由飞行过程中成立，从而为二
次制动段的制导提供条件。

近地轨道离轨过程中可近似认为 ｃｏｓγ＝１，
则可将ｇ（ｔ）＝０视作发动机第二次开机的条件。
此时α的值在π附近，则可反推出首次自由飞行
段所需满足的条件：

ΔＥ
ΔＨ
·
ｒ
ｖ＝１ （１５）

假设在首次制动过程的任意时刻关机，进入

自由飞行段，自由飞行段的能量与动量矩不变，则

可将
ｖ
ｒ表示为：

·８４·
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ｖ
ｒ＝
ｖｖ２－２( )Ｅ
２μ

（１６）

将式（１６）代入式（１５）可得：

ｖ３－２Ｅｖ－２μΔＥΔＨ
＝０ （１７）

Δ＝μ２ ΔＥΔ( )Ｈ
２

－８Ｅ
３

２７＞０为一元三次方程（１７）

的判别式，可知方程有一个实根和两个复根。式

（１７）的实根ｖｃ称为临界速度，它是使得式（１５）成
立的条件：

ｖｃ＝
１
３ ２７μ·

ΔＥ
ΔＨ
＋３ －２４Ｅ３＋８１μ２· ΔＥ

Δ( )Ｈ槡( )２
１
３

＋ ２Ｅ

２７μ·ΔＥΔＨ
＋３ －２４Ｅ３＋８１μ２· ΔＥ

Δ( )Ｈ槡( )２
１
３

（１８）
制动过程中实时计算当前轨道的近地点速度

ｖｐ和远地点速度 ｖａ，若 ｖａ＜ｖｃ＜ｖｐ，则 ｖｃ为可行
解。根据ｖｃ的值可算出自由滑行段中，当 ｖ＝ｖｃ
时，轨道的高度ｈｃ与速度倾角值γｃ。ｖｃ的取值范
围是一个区间，可根据离轨要求在 ｖｃ的可行域范
围内选择关机时机。

在上述推导过程中，并未涉及到攻角 α的
值，由式（９）、式（１０）可知：α＝π时能量下降速度
最快；α＝π－γ时动量矩下降速度最快；两个方
向仅相差一个 γ角；则 α∈ π，π－[ ]γ时，燃料较
省，基于此，首次制动段的攻角取为α＝π。

４．２　二次“推－滑”段

当ｖ＝ｖｃ时，发动机开机，第二次制动段开

始，采用式（１４）对飞行器进行导引，可以使得在
第二次制动段中，ｆ（ｔ）≡１；当 ΔＥ ＜εｅ或
ΔＨ ＜εＨ时，发动机关机，第二次制动段结束；
飞行器自由滑行至再入接口。

５　仿真分析

５．１　仿真流程和条件

仿真基本流程如图 ２所示。以升力式再入
飞行器为仿真对象，发动机推力Ｔ＝２５００Ｎ；发动
机有效排气速度 Ｖｅ＝３０００ｍ／ｓ；飞行器初始质量
Ｍ０＝１９００ｋｇ。

再入高度ｈｅ＝１２０ｋｍ，两种再入接口条件见
表 １。

将表１的条件代入式（８），所得结果减去地
球半径后得出条件 １的轨道临界高度 ｈ１ ＝
６００１ｋｍ；条件２的轨道临界高度 ｈ２＝９７２．０ｋｍ；

当轨道高度大于临界高度时，至少需要采用两次

“推－滑”才能满足再入接口条件。

图２　“推－滑－推－滑”轨道仿真流程图
Ｆｉｇ．２　“ＢｕｒｎＣｏａｓｔＢｕｒｎＣｏａｓｔ”

表１　再入接口条件
Ｔａｂ．１　ＥｎｔｒｙＩｎｔｅｒｆａｃｅＣｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

再入接口条件 速度（ｍ／ｓ） 当地速度倾角（°）

条件１（ｃａｓｅ１） ７９００ －４

条件２（ｃａｓｅ２） ８０００ －３

　　为了方便对结果进行检验，两种再入接口条
件都假设成离轨点轨道高度分别为 ９００ｋｍ和
１５００ｋｍ，对这两种轨道高度进行仿真分析。

５．２　仿真结果分析

图３给出了离轨轨道状态变量与控制变量的
变化曲线。由图 ３可知，在不同离轨高度和不同
再入接口条件下，依据所规划的轨道和提出的离

（ａ）速度变化曲线

·９４·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３６卷

（ｂ）当地速度倾角变化曲线

（ｃ）开关机切换点与高度变化曲线

（ｄ）攻角变化曲线
图３　离轨轨道状态参数与控制参数

Ｆｉｇ．３　Ｓａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｏｆｄｅｏｒｂｉｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

轨制导方法，飞行器速度与速度倾角都满足要求，

攻角的变化范围很小，这对飞行器的控制是有

利的。

图４给出了归一化能量与动量矩的变化曲

线，其中ΔＥｘ＝
ΔＥ
Ｅｅ
，ΔＨｘ＝

ΔＨ
Ｈｅ
。由图４可知，经过

两次“推－滑”，能量与动量矩指标达到了同时趋
于零的目标。

图５给出了特征函数 ｆ（ｔ）在首次“推 －滑”
和二次制动过程中的变化曲线。经过合理的轨道

规划，ｆ（ｔ）总能在首次滑行段到达值为１的点，并
在后续的制导过程中始终保持为１。

６　结论

（１）基于冲量式制动与速度增益制导的思
想，求出了单次“推 －滑”离轨轨道的临界高度。

（ａ）归一化能量变化曲线

（ｂ）归一化动量矩变化曲线
图４　归一化能量与动量矩

Ｆｉｇ．４　Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｅｎｅｒｇｙａｎｄａｎｇｕｌａｒｍｏｍｅｎｔｕｍ

图５　特征函数
Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎ

当轨道高度大于此临界高度时，考虑采用两次

“推－滑”离轨轨道。
（２）临界速度的取值并不是唯一的。在进一

步研究中，可结合轨道分析与优化的方法，研究时

间最短或燃料最省的临界速度取值方法。

（３）再入接口条件由“速度 －速度倾角”转
化为“能量 －动量矩”。在简化轨道规划与制导
难度的同时，保持了足够的精度，为升力式再入飞

行器的有限推力离轨轨道规划与制导问题提供了

新的视角。
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